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Berechnung der aerodynamischen Beiwerte von Tragflügeln 
endlicher Spannweite in Bodennähe*) 
Von Klaus Gersten 
Vorgelegt von Herrn H. Schlichting 
(Eingegangen am 7.7.1960) 
Sn m "! a ~ y: The u'ell-known methods lor ealeulating the lift distribution on wings of finite 
aspect. ratw HI: an unbollnded flow field are extended for wings neur the grollnd. The ground 
effect .tS taken tnto acconnt by the refleetion method. The vortex modelsused till nou' in the u'ing 
theor.tes,require a restrietion to small angles 0/ attaek (linear theory).Approoching to the ground 
the ltft tncreases tor a constant angle 01 attack as well as for a constant flap angle, the indueed 
drag,. '!o.wever, decreases at con8tant lift. The aerodynamic eenlre is displaced backu'ards 
(stabtltzmg). By means 0/ calculaled examples the dependence of the ground effeet on the height 
above ground, the aspect ratio and the angle 0/ 8weep ;8 determl:ned. 
Übersicht: Die bekannten Verfahren zur Berechnung der Auftriebsverteilung von 
Tragflügeln endlicher Spannweite im unbegrenzten Raum werden auf Tragflügel in Bo-
d~nnahe erweitert. Dabei wird der Bodeneinfluß durch das Spiegelungsprinzip erlaßt. Die 
blS~er in der Tragflügeltheorie benutzten Wirbelmodelle erfordern die Beschränkung auf 
kIeme Anstellwinkel (lineare Theorie). Bei Annäherung an den Boden nimmt der Auftrieb 
so~ohl bei festem Anstellwinkel als auch bei festem Klappenwinkel zu, der induzierte 
iYlderstand bei festem Auftrieb nimmt dagegen ab. Der aerodynamische Xeutralpunkt 
ruckt nach hinten (stabilisierend). An Hand von Beispielrechnungen wird der Einfluß von 
BOdenabstand, Seiten verhältnis und PfeiJung auf den Bodeneffekt ermittelt. 
1. Einleitung 
.nie aerodynamischen Eigenschaften eines Flugzeuges in Bodennähe, z. B. 
bel Start und Landung, sind anders als im unbegrenzten Raum, Bei Annähe-
rung an den Boden ändern sich im symmetrischen Flug daher Auftrieb, Wider-
stand, Kippmoment, Maximalauftrieb, Nullanstellwinkel, Profilwiderstand 
usw, 
. In zahlreichen experimentellen und theoretischen Arbeiten ist dieser Boden-
emfluß eingehend untersucht worden [2] bis [12]. Theoretisch ist ,"or allem der 
Flügel mit unendlicher Spannweite behandelt worden, da hier mittels der kon-
formen AbbildunO' exakte Lösungen gewonnen werden können (4], (6), (7). 
Dabei hat sich z, B. für die ebene Platte [5) ergeben, daß mit Annäherung an 
den Boden bei kleinen Anstellwinkeln der Auftrieb zunimmt, für große Anstell-
Winkel dagegen abnimmt. Abb. 1 zeigt den exakten Verlauf des Auftriebslwi-
Wertes CA über dem Anstellwinkel a für die angestellte ebene Platte bei den 
~nabständen hll = 1/3 und h = 00. Überschreitet man den Anstellwinkel 
*) Aus dem Institut für Strömungsmechanik der Technischen Hochschul€' Braun-
sChweig. 
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Bild 1. Auftriebsbeiwert der ebenen Platte mit unendlicher Spannweite in Abhiingigkeit v~)m Anstell~i[~e\ 
ohne Boden und beim Bodenabstand k/Z ~ 1/3. (Exakte Lösung mittels konformer AbbIldung naC . 
von etwa a = 12°, so geht der günstige Bodeneinfluß (Auftriebserhöhung) in 
einen ungünstigen über. Ferner ist deutlich zu erkennen, daß in Bodennähe der 
Verlauf CA über a nicht mehr durch eine lineare Funktion ersetzt werden kann, 
wie das bei unendlichen Bodenabständen immer möglich ist. Beschränkt man 
sich jedoch auf den Bereich sehr kleiner Anstellwinkel, dann kann festgestellt 
werden, daß durch die Bodennähe der Auftriebsanstieg eines Tragflügels un-
endlicher Spannweite zunimmt. 
Für die Berechnung der aerodynamischen Beiwerte eines Tragflügels end-
licher Spannweite muß der Tragflügel durch ein geeignetes Wirbelmodell dar-
gestellt werden. Alle bisherigen Methoden zur Auftriebsberechnung sind so-
genannte lineare Theorien, d. h_ sie benutzen ebene Wirbelschichten zur D~r­
stellung der Tragflügelströmung. Die beim Tragflügel endlicher SpannweIte 
von der Flügelhinterkante abgehenden freien Wirbel liegen daher in der Ver-
längerung der Flügelebene. Daraus folgt, daß beim Flügel in Boden-
nähe die Anwendung aller bekannten Berechnungsmethoden 
zwangsläufig eine Beschränkung auf sehr kleine Anstellwin~el 
erfordert. Wie in Abb. 2 angedeutet, wird der Flügel durch eine Wirbelschwht 
mit gebundenen und freien Wirbeln ersetzt, die parallel zur Bodenebene ange-
nommen wird. Die Höhe des Flügels und damit der Wirbelschicht wird durch 
den Abstand h des geometrischen Neutralpunktes N 25 vom Boden gekenn-
zeichnet. 
Der Einfluß des Bodens wird in der Theorie dadurch erlaßt, daß seine Wir-
kung durch ein an der Bodenebene erzeugtes Spiegelbild des Flügels ersetzt 
wird. Der betrachtete Flügel befindet sich dann in einem von dem gespiegelte.n 
~lügel herrührenden Feld von induzierten Geschwindigkeiten, welches dw 
Anderungen der aerodynamischen Beiwerte hervorruft. 
Während für den Tragflügel unendlicher Spannweite zahlreiche theoretische 
Arbeiten vorliegen, z_ B. [4], [6], [7], ist der Tragflügel endlicher Spannweite 
theoretisch bisher noch wenig behandelt worden. C. Wieselsberger [2] gab beG 
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reits 1923 eine einfache Abschätzung für den induzierten Widerstand in Boden-
nähe. Die Arbeiten von I. Tani und seinen Mitarbeitern [5] sowie von R . .11. 
Licher [9] gestatten auch die Ermittlung des Auftriebsanstieges. Erst die Arbeit 
von F. Thomas [11] jedoch gestattete eine Berechnung von Flügeln beliebigen 
Grundrisses, also auch von gepfeiltenFlügeln, und lieferte auch eine Auftriebs-
verteilung längs Spannweite. Der Arbeit von F. Thomas liegt das erweiterte 
Traglinienverfahren [13] zugrunde, das keine Aussage über das KippH'rhalten 
und damit über die Lage des aerodynamischen Neutralpunktes liefert. 
Im folgenden wird gezeigt, in welcher Weise die bekannten Yerfahren zur 
Berechnung der Auftriebsverteilung von Tragflügeln erweitert werden können, 
um auch den Einfluß der Bodennähe auf die aerodynamischen Beiwerte des 
Tragflügels zu erfassen. Systematische Beispielrechnungen an Rechteck-, 
Pfeil- und Deltaflügeln sollen den Einfluß des Bodenabstandes, des Seitenver-
hältnisses und der Pfeilung auf den Bodeneffekt zeigen. Bei Benutzung des 
Tragflächenverfahrens kann auch die Lage des aerodynamischen Neutralpunk-
tes sowie der Klappenwirksamkeit bei Klappenflügeln in Abhängigkeit vom 
Bodenabstand theoretisch ermittelt werden. In allen Fällen wird dabei nur der 
Bereich sehr kleiner Anstell- bzw. Klappenwinkel betrachtet. 
2. Jlethoden zur Berechnung der Auftriebsverteilung von Tragflügeln in Bodennähe 
2.1 Einfache Traglinientheorie 
Die von L. Prandtl [I] entwickelte einfache Traglinientheorie ist nur für 
ungepfeilte Flügel mit größeren Seitenverhältnissen (A = b2/F > 3) anwendbar. 
~~~ ihr wird der Flügel durch einen gebunde~en Wirbel auf ~er lj4-:Linie. des 
Flugeis ersetzt, von der entsprechend der Anderung der ZIrkulatwn langs 
/ C' 3/-Linie 7;.- mJe ~ G 
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Bild 2. Erläuterungsskizze zu den Bezeichnungen am Tragflügel in flodennähe. 
a Seitenansicht 0 Grundriß 
7 Wissenschaftl. Abhandl. XII, 1960 
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Spannweite I) nach hinten freie \Virbel abgeheIl. Diese freien \rir·hel induzieren 
auf der l/4-Linie Abwärtsgeschwindigkeiten 1I'i (1)), so daß an der t/-i-Linie statt 
des Anstellwinkels 0. nur der etwas kleinere effektive Am;tell\\'inkel a e (17) = 
0. - ai (1)) herrscht, wobei ai (1)) = - 1O.;/U co der induzierte Ab\\'indwinkel 
genannt wird. Den Tragflügel denkt man sieh dann naeh Abb. 2 in viele Elemen-
tarflügel der Breite d1) längs Spannweite aufgeteilt, yon denen jeder als ein 
Stück eines Tragflügels unendlicher Spannweite unter dem jeweiligen Anstell-
winkel a
e 
(I)) aufgefaßt wird. Entscheidend für die Auftriebsverteilung ist also 
nur die Verteilung des effektiven Anstellwinkels an der l/4-Linie. Für den 
Flügel ohne Boden ergibt sich dann zur Bestimmung der dimensionslosen Zir-
kulationsverteilung y (1)) = r;U co b = cal/2b als Funktion der dimensiollslosen 
Spannweitenkoordinate I) = y/s die bekannte Pramltlsehe Integralgleichung: 
Ca b 
iXe (1)) = -2 = -Z Y (1)) = iX -- iXi (1),0) . 
n n 
(1) 
Dabei ist (1i (17, 0) = - 10 i (1))/U co das in GI. (8) definierte Abwindintegral. 
Beim Flügel in Bodennähe müssen bei der Berechnung des effekti\'en An-
stellwinkels a e auch noch die vom gespiegelten Flügel induzierten Geschwindig-
keiten ll is und /Cis berücksichtigt werden. Es gilt daher 
LXe = 
oder 
iX U 00 + 10i + lei., 
U co -+- llis 
(3) 
(i) 
Da sowohl a e als auch llis/U 00 linear von Y (1/) abhängen und daher im Rahmen 
der linearen Theorie proportional zu 0. sind, ist das letzte Glied in GI. (4) pro· 
portional zu 0.2 und kann bei Beschränkung auf kleine Anstellwinkel vernach-
lässigt werden. Zur Bestimmung des Bodeneinflusses brauchen also in linearer 
Theorie nur die Vertikalkomponenten der induzierten Geschwindigkeiten be-
rücksichtigt zu werden. 
Geht man zum Flügel mit sehr großem Seitenverhältnis (A -+ =) über, so 
ergibt sich schließlich eine konstante Zirkulationsverteilung längs Spannweite 
ohne freie Wirbel. Dann verschwinden die induzierten Geschwindigkeiten 1I'i 
und 10,3' und es ergibt sich nach GI. (4) a e = 0. für alle Bodenabstände. Iru 
Gegensatz zu den exakten Lösungen (vgl. Abb. 1) liefert die einfache Traglinien· 
theorie für den Tragflügel unendlicher Spannweite keinen Bodeneinfluß. 
Die einfache Traglinientheorie mit der Vorstellung, daß sich jeder Flügel-
schnitt wie ein Stück eines Flügels unendlicher Spannweite verhält, der sich 
im von den übrigen Flügelschnitten und evtl. gespiegelten Flügelschnitten 
induzierten Strömungsfeld, charakterisiert durch den effektiven Anstellwinkel 
im l/4-Punkt, befindet, versagt für den Tragflügel in Bodennähe. 
Der Grund für dieses Versaaen ist darin zu suchen daß die einzelnen elemen-
taren Flügelschnitte sich nicht in einer ParallelströI~.lUng befinden. Die Nach-
barsehnitte und vor allem der gespiegelte Flügel induzieren Geschwindigkeiten, 
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die eine längß ProfiItiefe wränderliche örtliche Anstelhvinkelverteilung erzeu-
gen. Der Flügelschnitt befindet sich daher in einer gekrümmten Strömung. "Will 
man diese An~tC'll \\'inkelverteilunO' durch einen mittleren Anstellwinkel el'setzC'n 
so ist dafür bekanntlich [1 J der eö~tliche Anstellwinkel im 3/4 I-Punkt (3/4 I: 
Thcorem von Pistolesi) am besten geeignet, nicht dagegen der im 1/4-Punkt. 
Für dcn Flügel ohne Boden befindet sich der Flügelschnitt praktisch in einer 
Parallelstl'ömung, so daß mit dem Anstellwinkel in einem beliebigen Punkt, 
also auch im l/4-Punkt, gerechnet werden darf. Nähert man sich dem Boden, 
dann muß man jedoch wegen der gekrümmten Strömung für den betreffenden 
Fliigelschnitt als mittleren Anstellwinkd den örtlichen Anstellwinkel im 3/4 l-
Punkt wählel\. Das aber ist gleichbedeutend mit einem Übergang auf die er-
weiterte TraglinientheoriC'. 
2.2 Enreiterte 'l'rag'linil'ntheorie 
Auf der l/4-Linie (\'gI. Abb. 2) des Tragflügels, der im Gegensatz zur ein-
fachen Traglinielltheorie beliebige Gl'undl'ißformen besitzen darf, wird ein ge-
bundener Wirbel mit längs Spannweite veränderlicher Zirkulation y (1)) ange-
bracht, \'on dem entsprechend der Zirkulationsänderung d;!/dl) freie "Wirbel 
nach hintcn abgehen. Entsprechend dem Theorem von Pistolesi wird nun die 
Zirkulationsverteilung y (17) so bestimmt, daß das b~schriebene lr~rbeln~odell 
auf der 3/4 l-Linie gerade die dort yorliegenden örtbchen Anstelhnnkel mdu-
ziert. Es gilt also die Bedingung 
(5) 
wobei U W75 ('I)) die vom gegebenen Flügel und a,,'s75 (li) die ,"om gespiegelt~n 
Flügel induzierten Abwilldwinkel auf der 3/4 l-Linie sind. In [l4J wurde em 
einfaches Verfahren zur Berechnung dieser Abwindwinkel bei belie?iger ~lügel­
grundrißform und beliebiger Zirkulationsverteilung. angegeben ... Dlese.s , erfah-
ren wurde in [11] zur Berechnung der Auftrie bsverteIlung von Flt~gelIl. J1l Bodel?-
nähe nach der erweiterten Traglinientheorie angewendet. Es ergibt Sieh fur dlC 
beiden Abwind winkel: 
+1 
IX".5 (11) = '2 IXi (rl, 0) + /"I ~ y (rj') E (l( : = 0) d I)' (6) 
-1 
und 
(7) 
Dabei gilt; 
(S) 
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Für dicses Integral wurde in [14] einc einfaehe Quadl'atul'ful'mcl <let' Form 
m 
IXi ('f), () = L a" ('f), C) Yn 
n=l 
(9) 
entwickelt. Die an ('f), Cl sind universelle Koeffizienten, dic für 'In = 7 und ei~e 
große Anzahl von Punkten P ('f), Cl in [14] tabulicrt sind. Ferner sind Yn dIe 
Funktionswerte der Zirkulationsverteilung Y (1}) an den m Stdlcn 1} n = cos {}n 
nn 
= cos m + I (n = I, 2, ... m). 
Die Einflußfunktionen K ('f)', Cl sind überall regulär und hängPll nur von 
der Grundrißgeometrie des Flügels und dem Bodcnabstand 11/8 = C/2 ab. Am 
zweckmäßigsten werden sie auf graphischem 'Wegc [14] ermittelt. Benutzt man 
zur Auswertung der Integrale über die Einflußfunktionen die bekannte Qua-
draturformel 
+1 m 
~ I ('f)') d 'f)' = m ~ 1 L In "in 0" , (10) 
-1 n = 1 
so erhält man für die induzierten Abwindwinkel in GI. (6) und (7) i)ummenfor-
meIn der Form 
m 
IXw"-' L [2 (ln('f), Cl + 2 (mI+ 1) K n sinO,,1 Y" , (11) 
n~1 
wo bei K n die Werte der Einflußfunktionen an den Stellcn 'f):, = cos :_~ I sind. 
Aus der kinematischen Strömungsbedingung erhält man dann das folgende 
lincare Gleichungssystem für die m Werte Yn der Zirkulationsverteilung: 
(v = I, 2, '" m) 
Aus den errechneten Yn·Werten erhält man dann unter Beschränkung auf 
kleine Anstellwinkel den Auftriebsbeiwert CA zu 
A +1 m 
CA = n-- A \ (') d' n A ~ . ] u~ F = j Y 'f) 'f) = m +- I L.J Yn sm {},. 
-1 n=1 
(13) 
Das beschriebene Rechenverfahren wurde in [11] durch Beispielrechnunge~ 
erprobt. Die theoretischen Ergebnisse zeigen sehr gute Übereinstimmung mIt 
Messungen. Auch im Grenzfall unendlich großer Spannweite erhält man zu-
friedensteIlende Ergebnisse_ 
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Abb: 3 zeigt für d~n ~uftriebsanstieg c.; = dc~Jd 0( der angestellten Platte 
unendlIcher Spann ,,'clte m Bodennähe einen Vergleich zwischen der Käherungs-
losung nach dem 3/4l-Theorem und der exakten Lösung mittels der konformen 
Abbildung, Mit Annähcrung an den 
I, Boden werden naturgemäß die Ab-7 ! / 
3 
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f 
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! // 
Ai 
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Bild 3. 
Yerhältnis der AuftrielJsansticge C ~ m,B. / c~ o. B. der 
ebenen Platte mit unendlicher Spannwf'itc in~.\ bhängig. 
keit vom reziproken Bodenahstand l/h. Yergleich 
zwischen exakter Lösung und Xiiherungslösung nach 
dem 3/4 i-Theorem [0]. Für die Xäherungs}ösung gilt: 
c ~ m.B. / C ~ o. B. = 
( h" 1 -;-4 T) 
(4~)' , 
, I 
2.3 Tragflächentheorie 
Für eine genauere Berechnung der Auftriebs,-erteilung und insbesondere 
für die Berechnung des aerodynamischen Neutralpunktes muß man das wesent-
lich kompliziertere Tragflächenverfahren yerwenden. Dabei wird die Flügel-
fläche (( = 0) kontinuierlich mit der Wirbeldichte k (~', 1/) belegt. Diese 'Wir-
belschicht zusammen mit den dazugehörigen freien Wirbeln, die yon der Hinter-
~ante des Flügels abgehen, müssen nun am Flügel gerade solche Abwindwinkel 
mduzieren, die den örtlichen Anstellwinkeln entsprechen (kinematische Strö-
mungsbedingung). Nach dem Tragflächenverfahren von E. Truckenbrodt [15] 
wird für die Wirbelverteilung der folgende Ansatz gewählt: 
(14) 
mit 
(1 - cos ep) = (~' - ~v); und cos {} = r( . 
Dabei bezieht sich der Index v auf die Vorderkante. Die Verteilung d('r ,rir-
beldichte in Tiefenrichtung für einen festen Flügelschnitt 1)' = const, Plltspridlt 
den beiden ersten Birnbaumschen Kormalverteilungen. Die Stärke der jcweili-
g~n Tiefem-erteilung ändert sich längs der Spannweite. Sie wird dur~h dip 
ZIrkulations verteilung y (r]') bzw. die Momentenwrteilung f1 (1/) bestlmmt. 
Statt der kontinuierlichen Verteilung k (~', rj') ,,-erden nur noeh die heirlen 
FUnktionen y (r/) und f1 (r/) gesucht. Die kinematische Strömungs bedingung 
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kann daher auch nur in zwei Punkten eines jeden Hehnittes (·rfiillt "Trden, wo· 
für E. Truckenbrodt die Punkte auf der Hinterkante (dun'h pillen Htern ge· 
kennzeichnet) und der ll4.Linie (durch zwei Sterne gekpllllzcidllld) gewählt 
hat. Für den Tragflügel ohne Boden erhält man dann nach [[;) J das folgende 
Gleichunassvstem für die 2 m Unbekannten Yn UlHl,un (I' = 1,2, ... m). 
'" . m 
avv c< = [2 -+- bv ({r 21 Y' - L' ""11 i':11 Y,/ -
** (lvvXv = 
1/=1 
,n 
[1,2180 + C, (,.;} ]Y' - L' 
n" I 
1/1 
.* * , 
(( I' 11 1 1, 11 )' f/ -
.1- [3,3006 + 6 c, (fn /1" - L' .* * fl l , 11 7/'}' IllI . 
tl-=- t 
(v = 1,2, ... m) 
(15) 
(16) 
Dabei sind die a vn a,", b" cv universelle, in [1;"i] tahuliertc Kowitantc. Die 
I k . 1 n n bzw Y n' !( n' ~h, ,u, sim die Fun tlOnswertc an (en Stellen 1) n = eos m + 1 . 
'1), = cos mV: 1 . Die Zahlen Z" sind die Flügeltiefen an den Stellen 1)v. Weiterhin 
bezeichnet m die Anzahl der gewählten Elementarflügellängs der Spannweite. 
Die i* , i**, ].* und ].** sind Einflußfunktionen, die nur von der Flügel. 
v H pn vn v n 
geometrie abhängen und sich einfach auf graphischem \Vege bestimmen las~en 
[15]. Der Strich am Summenzeichen deutet darauf hin, daß bei der SummatIon 
das v·te Glied auszulassen ist. Für den Flügel in Bodennähe gelten dieselben 
Gleichungen, lediglich die örtliehen Anstellwinkel a* und a** müssen durch 
v v 
die Winkel a: - a:,,, und a=* - a:,;v ersetzt werden infolge der vom ge· 
spiegelten Flügel induzierten Abwindwinkel. 
Eine ~Iethode zur Berechnung der von einer tragenden Fläche induzierten 
Geschwindigkeiten ist in [14] angegeben worden. Die Rechnung ist jedOCh sehr 
aufwendig. Schließt man extrem kleine Bodenabstände aus, dann kann man 
statt der komplizierten Berechnung nach dem Tragflächenverfahren die voll! 
gespiegelten Flügel induzierten Geschwindigkeiten nach dem einfachen Tr~g· 
linienn·rfahren berechnen. Man ersetzt dazu den gespiegelten Flügel durch eme 
einzige tragende Linie auf d('r lI4-Linie, die mit derselben Zirkulationsverteilung 
versehen ist, die der kontinuierlich('n \Virbelverteilung auf dem gegebenen 
Flügel entspricht. Wie in [14], z. B. Abb. 12, gezeigt wird, ist dieser Ersatz der 
tragenden Fläche durch eine einzelne tragende Linie eine sehr gute Näherung, 
wenn für einen Flügel mit mittlerem Seitenverhältnis der Bodenabstand etwa h 
> bj8 ist, was in der Praxis stets erfüllt ist. Demnach lassen sich die induzier· 
ten Geschwindigkeiten des gespiegelten Flügels aus GI. (7) ermitteln. Der Unter-
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schied zwischen den Abwindwinkeln auf der 1/4-Linie und der Hinterkante 
ergibt sich nur aus den unterschiedlichen Werten der Einflußfunktion ]( (lI', O. 
Man erhält dann für die linken Seiten des GIeichungssystems GI. (15) und (16): 
m 
a,·" [,'X; + 2 L (In (Ji. (17) 
1l=1 
1n -'-I 
t [ ** I ')"'\' ( (. PV et ll -I -' .L...J an 'Yj, ~ = 2 h) YII 
8 , 
1--)- \ Y(l/)K**(l)', c= 2h)dlJ'] 
_ n • \ 8 (18) 
n=l -1 
Die rechten Seiten bleiben unverändert. Man erhält wieder ein lineares Glei-
chungssystC'm für die 2 m enbekannten Y n und Jt n- Sind diese 'Verte gefundC'n, 
so ergeben sich daraus der Auftriebsbeiwert nach GI. (13) und der Kippmomen-
tcnbeiwert um die Flügelnase zu 
J! 
Cj/ =----
g [Tz Fr 
.2 '('Oll 
mit 
+1 
bA '1 2 
1,,= 2 ~ h;) dl( 
-- 1 
+1 
--1 
, l(I]')d ' Jt (I) ) -1- I) 
I' 
(19) 
wobei zur Auswertung der Integrale wieder die Summenformel GI. (10) be-
nutzt werden kann. 
2.4 Theorie schlanker Flügel 
Betrachtet man Tragflügel von sehr kleinem SeitellYerhältnis (A < 1), dann 
wird der Abstand zwischen der l/4-Linie und der 3f4l-Linie sehr groß gegC'nüber 
der Flügelspannweite. Für die Berechnung nach der erweiterten Traglinien-
theorie, GI. (12), folgt daraus, daß die Funktionen ]( n gegen Xull strrben, Das 
Gleichungssystem reduziert sich daher auf die einfache Form: 
In 
cx (l)v) = 2 L [all (11,· (20) 
n=l (A ---> 0) 
Dasselbe Ergebnis erhält man, wenn man in der Tragflärhcntheorie (le,11 
Grenzwert zu kleinen Seitenverhältnissen durchführt. In GI. (I5) nellll1en (11P 
i:" den 'Vert 2 an während die j;" n'rschwindell, )!an erhält also unter Be-
rücksichtigung vo~ GI. (17) 
m 
(Iv, [!\P + 2 L (//1 (17V, 
n=l 
'" 
• 2 h) I,) ') "\" , ;=-:- )JI!j=_)!J'-_ ,/, al',111I 0/ _ 
1/=1 
(21) 
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Wegen 
I Oll (1)v, 0) 
avv = + av ('I)v)' avn = - (Iv ('I)v) 
(Xv = (X ('I)v) 
sind GI. (20) und GI. (21) identisch. 
Im Sonderfall h -+ 00 geht das Gleichungssystem in 
m 
(X (1)v) = 2 L an ('I)v, C = O)yn (22) 
n=l 
über, das bei konstantem a längs Spannweite eine elliptiselw y-Yerteilung als 
Lösung hat. Es handelt sich hierbei um die Lösung dpr von R. 1' . .Iones [16] 
entwickelten Theorie schlanker Flügel (slender body theory). Das Gleichungs· 
system GI. (20) führt auf Lösungen, die man als ErweitE'rungen <ler Lösung von 
R. T . .Iones auf schlanke Flügel in Bodennähe auffaHsen kann. 
Zu dem System GI. (20) kann man daher aueh dureh folgende ClJerlegung~n 
gelangen: Gesucht ist die Lösung der Differentialgleidnmg für das Stor· 
potential rf> (x, y, z) 
a2 rf> a2 rf> a2 rf> 
ax2 + a y2 -+ az2 = 0 
mit den Randbedingungen : 
arf> 
am Flügel: 10 = - = -. (X U 00 
az 
am Boden: 
arf> 
w=Tz=O. 
(23) 
(24) 
Dabei ist das Koordinatensystem x = s~, y = s'l), z = sC mit s = b(2. na.eh 
Abb.2 zugrunde gelegt. Aus der Lösung rf> (x, y, z) erhält man die Geschwmdlg· 
keiten in den Koordinatenrichtungen zu U = U 00 + (arf>jax), v = arf>joy, 
10 = arf>( az und den dimensionslosen Druekkoeffizienten zu c p = (p - poo)(q", 
= - (2jU oo) (arf>jax). Da es sieh um schlanke Flügel handelt, kann das er~te 
Glied der Differentialgleichung gegenüber den beiden übrigen vernachlässIgt 
werden, und man erhält die bekannte Potentialgleiehung für sehlanke Flügel 
a2rf> a2rf> 
a y2 + az2 = 0 . (25) 
Für jede Ebene x = const. ist die zweidimensionale Potential gleichung (25) 
zu lösen. \Vie in Abb. 4 skizziert, soll die Lösung so beschaffen sein, daß aIll 
Flügel die Abwärtsgeschwindigkeit w = - aU 00 und am Boden w = 0 herrscht. 
Die Potentialfunktion rf> (x, z) maeht an der Flügelfläehe einen Sprung rf> ob -:-rf> u' 
)Ian kann nun in bekannter \Veise das induzierte Gesehwindigkeitsfeld dICSer 
Lösung dadureh finden, daß man die Flügelbreite 2Yl mit einer kontinuierlichen 
Wirbelbelegung versieht. Aus der Bedingung, daß am Flügel konstanter Ab· 
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11:ind. herrschcn s~l.l, erhält man eine Integralgleichung für die gesuchte Poten-
tmldIffelcnz g (1) ) = (rt>o~ - rt>u) ! 2 Yl U 00 von der Form: 
. -.x ('/)*) U oo = - 2 Uoo :X;(1)*, ~ = 0) + 2 UOOiX i (1)*, ~ = 2h), 
wobei für (1i (1)*, ~) entsprechend GI. (8) Yl 
+1 
Xi (1)*, r __ ~ r *' (17* -'/)*') - ~2 *, ~)- Zn J g(1) )[('/)*-'/)*'J2+~2Fdl1 
--1 
Ebene )( -cons/ 
w--a u.. J.i(f,,~) 
.==lr "",y 
f--- 2v. -
w-O, ~ 
' ........... 
-
,~ 
Biirl J: Zur Theorie schlanker Flügel (slender body thecry) in Bodennähe. 
a) Räumliche Darstellung eines schlanken Flügels in Bodennähe 
b) SchnIttebene x ~ COIlst. 
e) Flügelgrundriß 
(26) 
(27) 
gilt. Wegen der Quadraturformel GI. (9) läßt sich diese Integralgleichung für 
g ('/)*) durch das folgende lineare Gleichungssystem für die m Vnbekannten g. 
= (* . * Yv 'V n ( _ I ') ) g 1).) mIt '/). = - = cos -+ 1 'V - , - ... m 
Yl m 
m 
"l .. 2h)] iXv=2L... an('/» C=O)-an (1J:, ::=y; g. (28) 
n=l 
ersetzen. Die Potentialdifferenz g ('/)*, h/Yl) hängt jetzt neben der Spannweiten-
~oordinate 1J* auch noch von h/Yl> dem Verhältnis von Bodenabstand zu ört-
licher Spannweite, ab. In Abb. 5 ist für einige Verhältnisse h/Yl diese Funktion 
g, (1)*, h/Yl) aufgetragen. Da das Verhältnis hjYl sich bei einem Flügel in Tiefcn-
nc~tung ändert, ergibt sich für die einzelnen Streüen der Tiefe dx (vgI. Abh. 4) 
~ell1 ähnlicher Verlauf für das Potential und damit für die Druckvcrteilung 
uber der Spannweite, wie das beim Flügel von kleinem Seitenverhältniil im 
u~begrenzten Raum der Fall ist. Die Strömung an einem Deltaflügel in Boden-
nahe ist daher nicht mehr kegelsymmetrisch ! 
Aus der Potentialdifferenz g (1J*, h/Yl), die entweder aus der Integralglei-
Chung (26) oder dem linearen Gleichung'1sy,tem (28) bestimmt werden kann. 
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errechnet sich die Druckdifferenz zwischen Fliigd()l)('l,,~('it(' IIlHl l'nterseite 
folgendermaßen: 
pu ~:O~ = 4 00x [g ('11*, h\) 1 4 dYl l 11* oy h ~1 (29) '/ Yl' Yl = dx y- 011* -- ih o(~) 
'!11 
-'---~---I : 
I -"- = 0,3' ; 
0,2 
, y, 1 0,57 :-- , 
0,4 0,6 0,8 
T/=1 YI 
Bild 5. Yerteilung der dimensionslosen Potcntialdiffer(,Ilz (I (r/, II/JIt) - «([I"" (/1,,) / '2Yt rI"'V iilwr <in ört-
lichen ~pann\:reite für verschiedene Yerhältnisse MYl nach ,lpr TIH'ori" ~ddallk('(' Flilgt'l. 
Man erhält das bekannte Ergebnis, daß nur dann pine DruckdiffNPnz am 
Flügel auftritt, wenn dYl/dx =i= 0, d, h, wenn die Fliigelbreite nach hintel~ ~u. 
nimmt. Die Verteilung (Pu-POb) /qoo ist als Funktion von 11* = Y/Yl für e~~lge 
Verhältnisse h/Yl in Abb. 6 dargestellt, Eine Integration dieser Verteilung uber 
fTlT,----,----,---r--,----~4,O -,----,-----,,----------,-----,;rm 
HTt---:-'''~--t_--t--__j3,0 
~ i~ ~_~ 'I j-----' --+----+',0 
i I I ~ 
-1,0 -0,8 0,2 
A = 031 
Y'j' 
0,4 0,6 0: y 1,0 
Tj= Y
t 
Bild 6. Druckwrteilung über der örtlichen Spannweite für verschiedene Verhältnisse h/V, nach der Theorie 
schlanker Flügel 
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der örtlichen Spannweite 2y1 liefert dann die Auftriebskraft dA auf dem Strei-
fen der Fläche 2Y1dx. Man erhält für einen entsprechend definierten örtlichen 
Auftriebsbeiwert : 
- dA ? dY11 (Y1) ca = -) d =-'Tla-d 1 -h . qoo ~ Yl X x, (30 
Die Funktion 11 (Y1/h) ist in Abb. 7 dargestellt. Die anschauliche Bedeutung 
dieser Funktion kann man aus Abb. 8 erkennen. Dort ist die Auftriebsverteilung 
2,0 
1,0, 
I V V mi\ Boden ~ 
~ ~ I '....------
- D~e Boden I 
~ ('f,1) 
1,5 
I 
I I  I 0,5 
0,5 1,0 1,5 2,0 25 30 3. 
Bild 7. }~unktion /1 (Ydh) nach G1. (30) in ~.\ bhängigkeit. vom Yerlüi.l~n.~ß Yu'h der örtlichen Ilalhspannwdte 
zu Bodellab,tand (Theone schlanker} lugel) 
2,0 I--~-~~-~--~, -~i 
Ca h Z I KJlC( ._.~~~._,-- mit Boden 5 =}" -
Z 1,0 L.~I~~-=,===d:::=:::;:====--
ohne Boden ------. 
0,2 0,,4 0,6 0,,8 X 1.0 
T; 
j 
h 
Jr} I 8 . . "b d T' f, für einrn DeltaHü.ael mit dem l~odl'nab~tand h,'!j = 2 ::l 
I, • A uftnebsverteJlullg U er erci'l:~:rje schlanker Flügel) 
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in Tiefenrichtung für einen Deltaflügel dar/!pstPllt, fiir del1 j)('kanntlich 
A = 4 (dYl/dx) gilt. Man erhält also: 
c;;- _ f (1ft) ~-l h' 
2"Acx 
(31) 
Ohne Boden ergibt sich eine konstante Verteilung Ca ~ .1 (1. "'ährend mit 
Boden eine Zunahme des Auftriehsbeiwertes zur Flügelhintprkante erfolgt. 
Damit ist auch eine Rückverschiebung des aerodynamischen XnJtralpunktes 
verbunden, d. h. der Boden hat einen stahilisierenckn Einfluß auf den Flügel 
(vgl. auch Abschnitt 4.1). In dem gewählten Beispid rÜt'kt dpr Neutralpunkt 
infolge der Bodennähe von XS/li = 0,667 auf xx/'; = O,ßSi). 
Zur Berechnung des Gesamtauftriebs eines FliigplR gdlt man am besten va? 
einer Aufteilung des Flügels in Streifen der Breite dy ("gl. Ab!. .. ~(') aus. Die 
dazugehörige Auftriebskraft ergibt sich zu 
Xh Xh 
dA __ r Pu - pob 2 ~ a 
, d:r d y = - -[T ~a (W" -- Wo'l) n.l· dy c-qoo J qoo '00 .!: (32) 
+1 
= 4s2 \ g(rj', h/s)dr/ , 
--1 
wobei rl jetzt y' /s die mit der Halbspannweite des Flügels dimensionslos ge-
machte Koordinate ist. Die Verteilung der Potentialdifferenz g (r), his) ist iden-
tisch mit der in den Abschnitten 2.1 bis 2.3 benutzten Zirkulationsverteilung 
y (r/, h/8). Solche Verteilungen sind in Abb. 5 bereits wiedergegeben worden. Der 
Gesamtauftrieb folgt daraus zu 
--:--8 +1 
A = ~ dA = 482 q"" 
-8 
\ g(r/, 
--1 
und der entspreehende Auftriebsbeiwert : 
+1 
CA(8/h)=A \ g(r/, h/8)drJ',' 
-1 
(33) 
(3i) 
was identisch mit GI. (13) ist. Abb. 9 zeigt die Abhängigkeit des daraus gewon-
nenen Auftriebsanstieges c.; von dem Bodenabstandsverhältnis. Den Beiwe:,! 
des Kippmomentes bestimmt man sich am einfachsten aus einer Auftragung Ca 
über der Flügeltiefe nach dem Vorbild von Abb. 8. 
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1,5 
1.01--c:::::t======-i---f---+---l-----l-----J 
2,0 2,5 3,0 S 3,5 
h 
Bild 9. nodencffe~t u.uf (~en Auftl'i~bsanstieg und den induzierten \Viderstand bei konstantem Auftrieb in 
A. bhanglgkelt vom rezIproken Hodenabstand nach der Theorie schlanker Flügel 
2.5 Induzierter Widerstand 
Hat man für einen vorgegebenen Tragflügel die Zirkulations verteilung r (1) 
bzw. g (17, hIs) berechnet, so kann man daraus den Beiwert für den induzierten 
Widerstand folgendermaßen ermitteln: 
+1 
CJj"i = q:~' = A ~ Y (1)') (<Xi + <Xis) d1)' . 
-1 
(35) 
D~bei sind ai und ais die induzierten Abwindwinkel des gegebenen bzw. ge-
sp~egelten Flügels nach GI. (8). Sie sind beide proportional zur Zirkulationsver-
te;lung y, so daß CWi von y (1) quadratisch abhängt. Da andererseits der CA-
Wert nach GI. (13) linear von y abhängt, ergibt sich, daß der Ausdruck cJl"dc~ 
unabhängig von der Stärke der Zirkulationsverteilung, d. h. vom Auftrieb ist. 
Es gilt also: 
C:~i = ty (Form der Zirkulationsverteilung, his) . (36) 
A 
_ Kennt man demnach die Form der Zirkulationsverteilung, so läßt sich ohne 
Kenntnis der Auftriebsverteilung zu jedem Bodenabstand his der Wert CWdCA 2 
be~echnen. Zu jedem Bodenabstand his gibt es eine bestimmte Form der Zirku-
labonsverteilung, die einen minimalen Wert cwdc.lliefert. Wie JI. JlulIk (vgl. 
[~]) gezeigt hat, gehört diejenige Zirkulationsverteilung zu dem Minimalwert, 
~e unendlich weit hinter dem Flügel konstante Abwindwinkelverteilung indu-
ZIert, d. h. für die Ui + ais unabhängig von 17 ist. Wie im Abschnitt 2.4 gezeigt 
wurde, ergeben sich diese Zirkulationsverteilungen gerade bei Tragflügeln mit 
extrem kleinen Seitenverhältnissen. Diese Zirkulationsverteilungen sind in 
~bb. 5 dargestellt WOrdeIl. Bei unendlich großem Bodenabstand liegt bekannt-
lIch gerade elliptische ZirkulatiollSyerteilung vor, und mit Annäherung an den 
Boden wachsen die Zirkulationswerte in der Flügelmitte stärker an als an den 
Flügejenden, so daß die ZirkulatiollSverteilung immer mehr die Form einer 
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Parabel annimmt. Im Grenzfall sehr kleinen Seitenverhältllissps hilben also alle 
Tragflügel unabhängig vom Bodenabstand gerade immer rliejeni[!f Zirkulations-
verteilung, die den geringsten induzierten Widerstand ergibt. In Abb. [) ist das Ver-
hiiltnis cw,/(d/nA), das dem .Minimalwert entspricht, in Ahhängigkeit vom 
reziproken Höhenverhältnis s/h wiedergegeben . .Mit Annäherung an flen Boden 
nimmt bei gleichem Auftriebsbeiwert der Beiwert des induzierten "-iderstandes 
beträchtlich ab. Wegen ai + ais = a/2 folgt aus GI. (34) 
; 1 
1 r 
CIJ",= ]xA ~ yrlrj' (37) 
-1 
Unter Benutzung von GI. (13) folgt daraus: 
~ _ nA ~ _ nA/rl CA (38) 
c:t!nA -- 2 C.I - '2 dx' 
Es ergibt sich also, daß der Ausdruck cll"i/d umgekehrt proportional zum 
Auftriebsanstieg ist . .Mit a. W., in demselben .Maße wie der Auftrid)sanstieg zu-
nimmt, sinkt der induzierte Widerstand ab. Nimmt man für alle Bodcnabstände 
elliptische Zirkulationsverteilung an, was immer durch gceigndc Verwindung 
des Flügels möglich ist, so ergibt sich praktisch dieselbe Kurve wie für die 
optimale Zirkulationsverteilung. Die Form der Zirkulationsvcrteilung hat also 
sehr geringen Einfluß gegenüber dem Einfluß des BodcnahstandeH, so daß die in 
Abb. 9 dargestellte Kurve Clri m.B.! CWiO.Il. mit sehr guter Näherung für alle 
Flügelformen benutzt werden kann. 
3. Ber\'chulIngsb\'ispit'lt' nach dl'r 'l'ra~linil'ntht'orh' 
3.1 Einfluß des Bodenabstandes aul den Bodeneffekt 
Nach dem im Abschnitt 2.2 erläuterten Verfahren zur Berechnung der Auf-
triebsverteilung in Bodennähe sind einige systematische Beispielrechnungen 
durchgeführt worden. Dabei wurden die Flügel jeweils in m = 7 Schnitte unter-
teilt. Abb. 10 zeigt für einen Rechteckflügel vom Seitenverhältnis A = 3 die 
~-~--~--~-~1.0 -~--~--~--~\ }' (1j,h/s) I h/S~O,J~ 
~/ I 
. O,D --I 
0,5 -- -~-- t 
I 
I I I 
\~\~.--
-0,5 0.5 
I O'~:J 
y 
1j=s 
,I 
Bild 10. Zirkulations verteilungen für einen Rechteektlügel mit dem Seitenverhältnis A ~ 3 bei verschiedenen 
Bodenabständen (Traglinientbeorie) 
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Auftriebs\'erteilungen längs Spannweite für vier verschiedene Bodenabstände 
h/~. Man erkenn~ d8l~tlirh die Auftriebszunahme bei Annäherung an den Boden. 
D~e Form der "erteilung dagegen bleibt praktisch ungeändert. Die daraus er-
mIttelt:n ?esamtwerte für den Auftriebsanstieg und den induzierten Wider-
stand sIlld ~n Ab~). 11 in Abhängigkeit vom reziproken Bodenabstand aufgetra-
gen. Das BIld zeIgt den für alle Flügelformen typischen Verlauf: Zunahme des 
Auftriebsanstieges und Abnahme des induzierten ~Widerstandes bei Annäherung 
an den Boden. 
1,1. 
~ j 
i ~-., 
1
0,75:0:: ~ 
I 1O"t 
i i 
uu (50 
7"777?"77-r7-rrr:r;'7;~ ____ -'-__ -r---__ I___ !(l2S 
: " 
s 
h 
fgfJ1., Bo~enetrekt auf urn Auftriebsunstieg und den induzierten \Vi.tie1'stand bei kou.~tantf'm ~.\.uftTieb in 
langlgkelt vom reziproken Bodenabstand für einen Recht('ckftügel vom Seitenyerhältnis .1 = 3 
(Trnglillit'lltheorip) 
3.2 Einfluß des Seiten verhältnisses auf den Bodenefft'kt 
Die Frage, wie sich bei festem Bodenabstand eines Flügels der Bodeneffekt 
mit Änderung des Seitellverhältnisses A ändert, ist nicht eindeutig zu beant-
worten. Vielmehr hängt das Ergebnis davon ab, ob bei Änderung ron A das 
Verhältnis Bodenabstand zu FJügeJhalbspannweite his oder das Verhältnis 
~odenabstand zu mittlerer Flügeltiefe hll" festgehalten wird. In Abb. 12 ist das 
Verhältnis der Auftriebsanstiege und der induzierten ~Widerstände (Ccl = eonst.) 
fur Rechteckflügel mit Boden und ohne Boden in Abhängigkeit yom Seiten-
ve.rhältnis A aufgetragen. Dabei wurde das Verhältnis his = 0,31 festgehalten. 
}Ilt abnehmendem Seitenverhältnis wird der Bodeneffekt immer größer und 
mündet für A = 0 in die "Verte der Theorie schlanker Körper nach Abb. 9 ein. 
In Abb. 13 ist der andere Fall dargestellt, bei dem das Seiteuverhältnis der 
R:echteckflügel bei festaehaltenem hll = 0,465 verändert wurde. Hier zeigt sieh 
dIe umgekehrte Tende~z nämlich kleiner Bodeneffekt bei kleinem Seitcnwr-
hältnis und großer Bode~effekt bei großem Seitenverhältnis. Interessant ist, 
daß bei einem Seitenverhältnis von etwa A = 5 der Auftriebsanstieg den maxi-
malen Bodeneffekt erfährt, der sogar noch gräßer ist als der Bodel1effekt bei 
unendlicher Spannweite. In Abb. 13 sind außerdem noch die entsprechcmkn 
Kurven für eine Serie von Deltaflügeln mit einem Zuspitzungsverhältnis VOll ). = 1/8 wiederg!'geben, Bei Änderung des SeitenYerhältnisses .:1 wurde das 
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Verhältnis hll" 0,56 konstant gehalten. Es ergibt sich im wesentliehen der 
gleiche Verlauf wie beim Rechteckflügel, nur sind die Effekte infolgc der Pfei-
lung im ganzen etwas geringer. Für großes Seitenverhältnis geht die Kurve für 
den Auftriebsanstieg des Rechteckflügels in den entsprechenden 'Vert des ebe-
nen Problems nach Bild 3 über. 
~ ~ 2,O',---'------,-I---,--~,-I---r-c.-.-m-.'..,B 1'-4-,"--,---",00 ~ ~ 
~ ~ 1 5 f't-.=~ __ =:--_\--__ +-__ -+I __ --I_c_.--,,~I_'h!'-e+8-M-en--+_--O, 75 ~ ~ 
.~ ~ , I ------+---- I j "E ~ 
"".:i 1..'< : i, 1-1-"""\\-1----+__ J d 
1,0r---t
r
l 11
I 
--+---~\--t---t----= 0,50 
Cl mit Boden 
C.i ohne Boden 
O,Sr--------+ I------b-2s -----I ---t--- '-----+----0'2SI 
, Ih I 
. ~7 /77777777777777777> I 
5 6 
Seilenverhä/fnis 
7 
b 
A=T 
8 
Bild 12. Bodeneffekt auf den Auftriebsanstieg und den induzierten Widerstand bei konstantem Auftrirb in 
Abhiingigkeit vom Seitenverhältnis A für Rcchteckftüge1. Die Variation des Scitcnvcrhältnisses erfolgt bei 
festem Yerhältnis von Bodenabstand zu Halbspamnveite his = 0,31 (Tragliniellthrurie) 
----, 1,4 
i-------'------I ~:P--t---=o±---+-----l I!~ 
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fe~ä~~ig~~iie~~~k~~~!ndv~~h1~~e~ar:'tie:l{ urd deninduzie:.!en Widerstand bei konstantem Auftrieb in 
Yariation des Seitere~~äl\:,isses ~,"folgt ~iJ:~t~~e~~~~~\t~1s ~~~IB~~~ag~t~n~e!~a~i~~:e::" FI}!:2iti!}'e~ 
ce ee fluge!. hll == 0,4/; Deltatlugel: hll == 0,56 (Traglinientheorie). 
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3.3 Einfluß der Pfeilung auf den Bodeneffekt 
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.. Für ,einen F~ügel vom Seitenverhältnis A = 3 und konstanter Flügeltiefe 
langs" SpannweIte wur~e .der Bodeneffekt bei konstantem Bodenabstand his, 
a?er Anderung des PfeIlwmkels rp untersucht. Die Ergebnisse in Abb. 14 zeigen 
eme sehr s~arke Abnahme des Bodeneffektes infolge Pfeilung, was auch von 
Meßergeblllssen her bekannt ist [12]. 
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fild14 .. Bo?eneffekt auf den Auftriebsanstieg und den induzierten Widerstand bei konstantem Auftrieb in 
bhanglgkeIt vom rfeilwinkel qJ für PfeiUlügei vom Seitenverhältnis A ~ 3 und konstanter Flügeltiefe 
(Ä ~ 1) bei festem Bodenabstand his ~ 0,31 (Traglinientheorie). 
4. Berechnungsbeispiele nach der Tragtlächentheorie 
4.1 Bodeneinfluß auf den aerodynamischen Neutralpunkt 
Für einen Deltaflügel vom Seitenverhältnis A = 2,33 und dem Zuspitzungs-
verhältnis A = lalli = 0,125 wurden Auftriebsverteilungen für yerschiedene 
Bodenabstände nach dem in Abschnitt 2.3 erläuterten Tragflächenwrfahren 
berechnet. Dabei wurde der Flügel in m = 15 Schnitte längs Spannweite mltcr-
teilt. Die Werte für die Verhältnisse (dd CA ) / I dd~4) ergaben sich in 
lX m. B. \ . o. B. 
sehr guter Übereinstimmung mit den entsprechenden Zahlenwerten nach der 
~r~glinientheorie, was eine gute Bestätigung für die Brauchbarkeit des Trag-
hmenverfahrens darstellt. Für die Verschiebung des aerodynamü;chen Keutral-
p~nktes bei Annäherung an den Boden ergab sich der Verlauf in Abb. 15. Der 
Neutralpunkt wird etwas nach hinten verlagert. In Übereinstimmung mit den 
Ergebnissen in Abb. 8 wirkt die Bodennähe stabilisierend auf den Flügel. Die 
Meßergebllisse in Abb. 15 nach [11] deuten diese Tendenz ebenfalls an. Die 
Verlagerung des Neutralpunktes ist jedoch im ganzen sehr gering. 
8 Wissenschaft!. A bhandl. XII, 1960 
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Bild 15. Bodeneffekt auf die Xeutralp~nkt.verschiebun~ und (~ie ~laPI)l'nwirk:-:a,~l\~e.it ~l(,_~l/d(!/.; in A~J~I~%): 
keit ,'om reziproken Bodenahstand fur emen Deltafiugel Imt Klappe (A ~ _,3,), /, -- 1 I~, I,il, 
Theorie nach Tragflächenverfahren; ~Iessung nach [11]. 
4.2 Bodeneinfluß auf die Klappenwirksamkeit 
Mit Hilfe des Tragflächenverfahrens lassen sich auch Flügel mit Klap~en 
behandeln [17]. Für den gleichen Deltaflügel aus Abschnitt 4.1 wurde f~ir eme 
über der ganzen Spannweite erstreckte Klappe der Tiefe lK = 1" mIt deJU 
Klappenausschlag lJK eine Auftriebsrechnung mit Boden und ohne Boden durch-
geführt. Daraus ergab sich der in Abb. 15 dargestellte Verlauf von 
I aCA) / (aCel) in Abhängigkeit vom Bodenabstand. Der Einfluß des 
\01]K m.B. 01]K O.n, 
Bodens ist recht beträchtlich, und die theoretische Kllne gibt die Messungen 
nach [11] ganz gut wieder. 
5. Zusammenfassung 
Es wird gezeigt, in welcher Weise die bekannten Verfahren zur Berechnung 
der Auftriebsverteilung an Tragflügeln im unbegrenzten Raum für die Beha~d­
Jung von Tragflügeln in Bodennähe erweitert werden können. Diese Erwe1:e-
rung ist unter Verwendung des Spiegelungsprinzips möglich, wenn man SIch 
auf sehr kleine Anstellwinkel beschränkt (lineare Theorie). Es stellt sich her~uS, 
daß die einfache Prandtlsche Traglinientheorie in Bodennähe versagt. Bei mcht 
zu kleinen Bodenabständen liefert die erweiterte Traglinientheorie, bei welcher 
die kinematische Strömungsbedingung auf der 3/4 l-Linie erfüllt wird, gute 
Ergebnisse. Für genauere Rechnungen, insbesondere für die Bestimmung des 
aerodynamischen Neutralpunktes bzw.der Klappenwirksamkeit in Bodennähe, 
muß die Tragflächentheorie herangezogen werden. Dabei genügt es jedoch, den 
gespiegelten Flügel durch eine tragende Linie zu ersetzen. 
Der Bodeneffekt bewirkt stets eine Zunahme des Auftriebsanstieges dCA/da 
und eine Abnahme des induzierten Widerstandes ClVi bei konstantem Auftrieb. 
Systematische Beispielrechnungen zeigen den Einfluß von Bodenabstand, 
Seiten verhältnis und Pfeilung auf den Bodeneffekt. Ferner sind erstmalig Be-
rechnungen des aerodynamischen Neutralpunktes und der aerodynamischen 
Beiwerte nm Klappenflügeln in Bodennähe ausgeführt worden. 
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